République Algérienne Démocratique et Populaire
Ministere de L’'Enseignement Supérieur et de la A Recherche Scientifique

Université Mouloud Mammeri De Tizi-Ouzou

Faculté De Génie Electrique Et D’informatique
DEPARTEMENT D’AUTOMATIQUE

Mémoire de Fin d’'Etude
de MASTER ACADEMIQUE
Domaine : Sciences et Technologie
Filiere : Génie Electrique
Spécialité : Commande des systemes.

Présenté par
BRAKNI Imene
AKKOU Dehbia

Théme

Reduction de la base de connaissance d'un
controleur flou : Application a la commande d’un
drone a voilure fixe

Mémoire soutenu publiguement le 27 /09 / 2017 devant le jury composé de :

M r Mohand ALIBAY
UMMTO, Président

M r Mohand achour TOUAT
M.A.B, UMMTO, Rapporteur

Mme Fadhila BOUDJEMAA
UMMTO, Examinatrice

Mme Karima HOUACINE
UMMTO, Examinatrice




Remerciement



Remerciements

Avant tout nous tenons a remercier nos familles .leur soutiens morale et affectif, ainsi que leur

présence nous ont permis de bien mener ce travail. Qu’ils puissent trouver dans ce mémoire

toute notre gratitude et notre amour.

Nous tenons a exprimer notre gratitude de notre promoteur Mr. TOUAT, pour I’attention
qu’il a porté a la réalisation de ce mémoire, pour ses nombreuses remarques, et corrections,

ainsi que pour ses encouragements.

Que les membres du jury trouvent nos remerciements les plus vifs pour avoir accepté

d’honorer par leur jugement notre travail.

Nous voudrions remercier également nos enseignants du département d’Automatique pour

leur effort, leur patience et toutes les connaissances qu’ils nous ont donné durant ces années.

Ainsi qu’a tous nos amis pour leurs encouragements et leurs soutiens qui se reconnaitront.



Dédicaces



cﬁé 1caces

Jo déilie ce modeste travail @ la lumicre do ma vie la

A mon chére DPIFPRST

%mmdmpm,dMWymeW’w

realise” ce travadl .



Dedicaces

Je dédée ce travall :
Eu particalier a mes panents foar lears aide et soutient ef surtout four la
la néichesce la plue dunablle ¢ 'est la savocr. e voue nemencie ef wous en deraé

A toute ma famdlle et mee amis fpoar lear encounagement et leans doutiens guc
de reconnactronl.

A. Dettbia



Sommaire



Table de Matiere

Table de matiere

INTFOAUCTION GEBNBITAIE ... ettt e e e e e e e e e et eeeeeeeee e eeeeaeeeeeaeeeeees 1

Chapitre | : Modélisation de la dynamique du vol pour un drone a voilure fixe

OO 101 oo [T 1 oo OSSR 3
1.2.  Principe de vol d’un UAV a VOIIUIE FIXE.......cooiiiiiieie e 3
12,1, LS TOICES U VOI...ciiiiieiieiieie e bbbt 3
1.2.2. les différentes parties constituant un drone & voilure fiXe .......cccccoovvvniiieneinicininnns 5
1.2.3. Les surfaces de contrdle et les mouvements qu’ils produisent...........cccoccveervrennnnnen 6
1.3.  Modéle dynamique d’un drone a Voilure fiXE.......ccccueiveieiiieieiie e 8
L.3. L. ANQGIES O EUIEE ...ttt e re e re e 9
1.3.2.  Modelisation dYNAMIQUE ........cceieieiiiisieieieese st 10
1.3.3.  Forces aérodynamiques d'un profil aérodynamique (les ailes)........cccccevvvvrerrivrnnne. 10
1.3.4. Dérivation du modéle en utilisant I'approche de Lagrange-Euler .............cccccoevnnneen. 11
I.4.  Modele final avec approximation de petit angle..........cccovvieieeie s 14
R 7o o [od [0 o] o [OOSR 14

Chapitre 11: Commande par Logique Floue

L L. INEPOTUCTION. ...ttt bbbttt b et enbeeneenes 15
I1.2.  Apercu genérale de la commande par 10gique FlOUE...........ccovviieiireni i 15
7 S o (=YY< o v T OO 15
[1.2.2. DEFINITION ..ottt 16
[1.2.3. ENSEMDIES FIOUS.......oeeecee et 16
[1.2.4. PropoSItioNS fIOUES..........coiiiieiicie e 18
[1.2.5. OPErateurs fIOUS ..ot 20
11.2.6. Regles d’IiNfErences flOUES ..o 21
11.2.7.  Conception d'un controleur fIoU ..., 22
11.2.8. Reéglage d’un controleur FlOU ..., 26
11.2.9. Types de la Commande a Base de la Logique FIOUE ..., 27
11.2.10. Les domaines d'applications de la logique floue ...........ccccoovveviiiiiicicccee, 28
11.2.11. Les Avantages et les Désavantage des Régulateurs FIOUS ..........ccccoovrviiiiiiiiiiennn, 29

[1.3.1. LLES AVANTAGES. ......cveieceeieieieie ettt 29



Table de Matiere

11.3.2. LES INCONVENIENES.......ciuiiiieiiiiscieteisis ettt 29
11.3. Comment remeédier aux inconveénients de la commande par logique floue ........c...cccveneee. 30
11.4. Réduction de la base de connaissance d'un régulateur flou "Algorithme de YAM"............. 30

11.6.1. Normalisation de 1a SOMME (SN) ...c.oiiiiiiii s 31

11.6.2. NON NEGALIVITE (NIN) ..o 31

11.6.3. NOrMALItE(NQO) ..ottt 32

11.6.4. Décomposition en Valeurs SINQUIIEIES............ccovivivevicieiccececeee e, 33
11.6.5. Application de la méthode pour la réduction de la base de regle floue ...................... 38
[1.6.6. EXEMPIE NOL L.ooiiiii bbb 40
1.6.7. EXEMPIE NCO2.....oieiieeeeceee ettt s e 42
L7, CONCIUSION ..ottt e s 43

Chapitre 111 : Application de la commande floue a la stabilisation d'un drone

THLL. INEFOTUCTION ...ttt e e e 45
[11.2. Schéma de SIMUIBLION ........c.coviiiiiccce e 46
I11.3. Le modele mathématique utilisé dans la simulation...............c.ccoovveeccccccccccs 47
1.4, Présentation des rESUITALS .........cccovoiiueirirriiicee s 48
HTT.A. 1. WItESSE 08 TUAV ..ottt sttt n ettt ne e 48
111.4.2. ANQIE O AAGUE ...ttt 50
[11.4.3. ANQIE 08 TANGAGE ... eviieeieeiieee ettt bbbt b bbb 51
[11.4.4. Taux de variation du taNGAJE .........eccueieereiieieere e se e ens 52
HLA5. AIGITUAE 08 PUAV ...t 53
FHES. CONCIUSTON.......iiiiiic ettt e e 54
CONCIUSION GENETAIE ..ottt 55

Bibliographie



Liste des
figures



Liste des figures

Liste des figures

Figure 1.1 : les forces qui agissent SUr un UAV.........ccoiiiiiiiiiiie e eennn0.04
Figure 1.2 :les composants d’un UAV a voilure fiXe.............oooiiiiiii i e, 06
Figure 1.3 :les mouvement de rotation d’un UAV ... .. ..o e 08
Figure 1.4 :Différentes parties d’une aile ............cooiiiiiiiii i i el 11
Figure 11.1: Attributs des ensembles flous. ... 18
Figure 11.2 : Graphe représentant les variable linguistique pour décrire la température.. .........19
Figure 11.3: structure générale d’un contréleur flou..................ooi e 00023
Figure I111.1: Simulation Simulink de I'UAV en utilisant le régulateur flou. ........................ 46
Figure 111.2: La vitesse de 'UAV en utilisant le contréleur flou de 11MFs. ........................48
Figure 111.3: La vitesse de 'UAV en utilisant le contréleur flou de 3MFs. ..........................49
Figure 111.4: L'angle d'attaque de I'UAV en utilisant le contréleur flou de 11MFs. ................50
Figure I11.5: L'angle d'attaque de 'UAV en utilisant le contréleur flou de 3MFs. ..................50
Figure 111.6: L'angle de tangage de I'UAV en utilisant le contréleur flou de 11MFs. .............. 51
Figure 111.7: L'angle de tangage de 'UAV en utilisant le contrdleur flou de 3MFs. ............... 51
Figure 111.8: pitch rate de I'UAV en utilisant le controleur flou de 11IMFs. .........cocoivvinn.n. 52
Figure 111.9: pitch rate de I'UAV en utilisant le controleur flou de 3MFs. ..........cooiiiinnnn 52
Figure 111.10: L'altitude de I'UAV en utilisant le controleur flou de 11MFs. ........................53

Figure 111.11: L'altitude de I'UAV en utilisant le contréleur flou de 3MFs. .........................53



LIste des
Tableaux



Liste des tableaux

Tableau I1.1: Les différents opérateurs de ZADEH ..........cooiiiiiiiiiiiiiii e, 21
Tableau 11.2 :base de régle originale..........coov i e e 41
Tableau 11.3 : base de regle réduite..........c.vveiiiiiiiii e e e 42
Tableau 11.4 :La base de régle originale (2).........covvviiiiiiii i i e 43

Tableau 1.5 :La base de regles réduites (2).......couveeieiiiiie e e e e 43



AcCronymes



Acronymes

Acronymes

UAV: Unmanned Aerial Vehicle.

DDL.: Degré de liberté.

CF: Contrdleur Flou.
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E ={E,,E,, E,} : Repere fixe li¢ a la terre

B = {B,, B,, B,}: Repére mobile lié¢ au centre de gravite
T : Matrice de transformation

R : Matrice de rotation

€ : Vecteur de position

¢ : Angle de roulis

0 : Angle de tangage

v : Angle de lacet

p: La densité du fluide (air)

S: La surface de I’aile

v: Vitesse de vole (par rapport au fluide)

C,: Coefficient de portance

C,: Coefficient de trainée

C,.: Coefficient du moment

F, : La force de portance

F; :La force de trainée

m : Le poids du drone

g : L’accélération de la pesanteur

x : La poussée de I'hélice agissant dans la direction.
J : Matrice d'inertie symétrique

W, Wy, W, : Sont les vitesses de rotation



Notations

qi:Coordonnées généralisées q; =[x yz @ 0 y|T
;:Forces généralisées donné par des forces non conservative
T : Energie cinétique totale

V: Energie potentielle totale

a :L'angle d'attaque

R : La matrice de Rotation de I’objet mobile;

¢ : Le vecteur de position .

p, q, r: Taux angulaires corporels

U, :Tension sur le moteur

U, : La déviation de l'aileron gauche,
U; : Ladeviation de l'aileron droit, la

U, : La déviation de queue gauche

Us : Ladéviation de la queue droite.

X: Ensemble de référence(univers du discours)
X 4: Fonction caractéristique

ug(x): Le degré d’appartenance de I’élément
H, :Lahauteur de A

N, : Lenoyaude A

S, :Le supportde A

T(V):Termes linguistiques

P : Une valeur particuliere

V (p) : Valeur de vérité

ug(x) :Lafonction d’appartenance de I’opérateur NON.



Notations

sum(F):La colonne des vecteurs obtenue par la somme des éléments de chaque ligne de la

matrice F
:Matrice de la base de regles

X :Matrice des valeurs singulieres

U :Matrice orthogonale de dimension n, X n,

V : Matrice orthogonale de dimension n; X n,,

n(™ : Le nombre de valeurs singuliéres a conservé

ngyp . Le nombre maximum de valeur singuliére non nul

U™ : Contient les n™ colonnes de U a conservé

2@ : Contient les n™ colonnes de X a conservé

V™ : Contient les n™ colonnes de V a conservé

U@ : Contient les n(D colonnes de U (les colonnes qui ne sont pas conserve)
V@ : Contient les n(® colonnes de V (les colonnes qui ne sont pas conservé)
. . Matrice de dimension n™ x n(™

SEf] : Caractérise la colonne supplémentaire pour compléter la matrice U™ afin d’atteindre la

condition SN
N, - Nombre de ligne de la matrice ¢
n.,; - Nombre de colonnes de la matrice

Cmin . Assure une mise a I'échelle correcte pour générer des valeurs positives pour toutes les

entrees.
s - Matrice de dimension n,,,, X nyoy
S . Matrice de dimension n,,,, X n.,; satisfaisant la condition SN

U : Matrice de n, par n(" satisfait les conditions SN et NN



Notations

V : Matrice de n,, par n™ satisfait les conditions SN et NN

R : Matrice de la nouvelle base de regles

E,.q : L'erreur d'approximation

o; . Lai®™€ valeur singulier dans »

fi(x) : Fonction de variables x

f(x) : Fonction de variables x

F : Matrice de m lignes et g colonnes

75 - Conséquence de chaque regle de la nouvelle base

r;j - Conséquence de chaque regle de la base original
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Introduction générale

L’homme domestiqua le feu. il inventa la roue, I’agriculture, I’écriture, la boussole... Puis
il se demanda s’il peut risquer de voler ? .Jusqu’au début du XVII°siécle I'Homme imagine —
d’une maniére plus ou moins réaliste — ce que pourrait &tre une machine volante. Puis a partir de la
fin du XVI11° siécle, cette période voit le début de la conquéte de l'air avec le développement de
I'aérostation et de nombreuses tentatives de vol plané. Au début du XX°siecle il a réussi a inventé

un véhicule aérien sans humain a bord.

Les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote
capables de mener a bien une mission de fagon autonome [1] ou en mode téléguide. En effet, ils
sont bien adaptés pour la réalisation de missions qui mettraient potentiellement un équipage en
danger ou qui nécessitent une présence permanente sur une zone déterminée. Les applications
civiles des drones se généralisent de plus en plus dans des domaines tels que la surveillance du
trafic routier, la prévention des feux de foréts, la récolte de données méteorologiques ou bien

encore I’inspection d’ouvrages d’art.

Quelle que soit la méthodologie suivie dans le processus de la conception d’un drone, la
phase d’étude et de construction d’un modele mathématique qui représente fidelement le
fonctionnement du systeme, sur la base des lois fondamentales de la physique et de

I’aérodynamique, est la plus importante et la plus laborieuse.

La modélisation d’un drone n’est pas une tache aisée, cela s’explique par la complexité et
le nombre importants d’effets agissant sur le systtme comme les effets aérodynamiques, la force
de gravité ,les frottements, etc. Tous ces effets font que notre systeme est fortement non linéaire,

rajoutée a ca une forte interaction entre les états et nous obtenons un systeme difficile a modéliser

[2].

Vue la difficulté de trouver un modele mathématique fiable, la commande floue constitue
une alternative au contrdle de ces appareils, ce type de régulation est non linéaire et se base sur les
connaissances de I’expert qui réalise la commande. Le principe de cette régulation repose sur le

choix de fonctions d’appartenances et de regles régissant le comportement du systeme.

Néanmoins, la conception d’un régulateur flou nécessite une connaissance parfaite du
fonctionnement du systeme. La base de donnée (régles) floue augmente avec le nombre de
fonction d’appartenance, cela augmente aussi le temps de calcule de la commande pour cette
raison, il est préférable d’avoir une base de regle réduite.
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Plusieurs méthodes de réduction de la base de régles existent et parmi ces méthodes
I’algorithme de YAM.cet algorithme permet de réduire cette base tout en gardant les mémes
performances ou alors le systeme devient plus performant et cela se fait par la décomposition de

la matrice de conséquences en valeurs singuliéres.

Etant donné que la répartition des fonctions d’appartenance se fait sur un univers de
discours normalise [-1 1], des facteurs d’échelles en été choisies par tatonnement que se soit pour

les entrées ou les sorties.

Ce mémoire s’articule autour de trois chapitres :

Dans le premier chapitre nous présenterons une modélisation mathématique du drone, qui
consistera en une description de ce systeme et de son principe de vol puis nous développerons les
différentes équations qui régissent ce systeme pour proposer enfin un modéle d’état en vue de

réalisation d'une simulation de ce systéme sous Matlab.

Le second chapitre est consacré a la logique floue et son principe en proposant une bréve
présentation de la logique floue, des fonctions d’appartenances, des régles floues et de la structure
de contrdle choisie qui est de type Mamdani. Puis nous proposerons une commande a I’aide de
contréleur flous qui aura pour but de commander et de stabiliser un drone a voilure fixe, nous
présenterons apres I’algorithme de YAM qui sert a réduire le nombre de fonctions d’appartenances

ainsi réduire le nombre de régles floues.

Le troisieme chapitre exposera I’application de la commande floue a la stabilisation d’un
drone. Nous présenterons la synthése de la commande floue pour un drone, le schéma de
simulation et la présentation des différents résultats de simulation obtenus en utilisant le contréleur

flou original et le contréleur flou réduit.

Enfin nous concluons par une conclusion générale et des perspectives de notre travail.
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Chapitre [ Modélisation de la dynamique de vol d'un drone a voilure fixe

I.1. Introduction

Ce chapitre est consacré a la modélisation dynamique en vue de la commande de vole d’un
(UAV), nous nous intéresserons a la description de ce systéme, sa structure générale et son
principe de vol. Nous mettons en évidence le mod¢le d’état adapté a ce systéme.

Pour résoudre le probléme de la conception d'un contréleur de vol autonome pour un petit
UAV a voilure fixe, il faut d'abord établir un modéle dynamique non linéaire du véhicule.
Contrairement aux systémes de transport au sol, dont le mouvement est principalement régi par
des apports propulsifs, les avions s'appuient sur des forces aérodynamiques difficiles a modéliser
car elles dépendent de nombreuses conditions d'utilisation. En conséquence, le développement de
dispositifs aériens d'exploitation autonomes est un probléme difficile qui nécessite une attention
particuliere. Le présent chapitre commence par l'introduction des principes de base du vol.
Ensuite, la dérivation des équations de mouvement de l'avion est décrite afin de formuler le

probléme d'un point de vue commande [3].

1.2. Principe de vol d’un UAV a voilure fixe

La conception d'un contréleur de vol efficace pour un UAV autonome commence par une
bonne compréhension des principes de la théorie des vols. Un manque de connaissances sur
l'aérodynamique peut provoquer des commandes d'entrée inappropriées lorsque l'avion fonctionne
a la limite de ses performances. Pour cette raison, l'objectif de cette section est de fournir un

apercu de base de la mécanique du vol[3].

1.2.1. Les forces de vol

Les principes fondamentaux de 1’aérodynamique impliquent l'interaction entre un objet
solide et l'air qui circule autour du corps de cet objet en maintenant le contact en tous points.
Compte tenu du cas d'un avion en vol, les variations de pression le long de ses composants,
causées par le contact physique avec l'air, générent une force aérodynamique qui agit a travers le
centre de pression. Cette force peut étre résolue en une composante normale a la direction de
'écoulement de l'air qui s'appelle portance (lift), et une composante le long de la direction de
I'écoulement de l'air qui s'appelle trainée (drag).

La portance est toujours une force ascendante perpendiculaire a la direction du vol et

dépend de plusieurs variables. De méme, la trainée est une force arriere trés sensible a de

e
3
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nombreux facteurs et sa principale source est le frottement entre 1'air et la surface de l'avion. Il y a
deux autres forces qui agissent sur l'avion: la poussée générée par le moteur qui fait avancer
l'avion et la force gravitationnelle qui est due au poids de 'avion qui est toujours dirigé vers le

centre de la Terre.

Par conséquent, la force de portance est ce qui maintient 1'avion dans l'air pour surmonter
son poids alors que la force de poussée est ce qui fait avancer l'avion vers l'avant.
Lorsque 1'avion vole droit sans accélérer, les quatre forces sont en équilibre, la poussée est égale a
la trainée et a la portance égale au poids. Ce cas particulier est représenté¢ a la figure 1. 1.
Les quatre forces affectant le vol d'un avion sont des quantités vectorielles qui signifient qu'elles
ont a la fois une grandeur et une direction. La motion de vol dépend exclusivement des parameétres
de ces vecteurs et de leur relation. Pour qu'un pilote puisse manceuvrer I'avion, les quatre forces
doivent €tre manipulées avec précision. Par conséquent, comprendre leur nature et posséder des
moyens d'ajuster leur direction et leur grandeur est nécessaire afin d'assurer un contrdle précis de

l'avion [3].

P

rtance

=]

lrainee | &

= s

Poids

Figure 1.1 : les forces qui agissent sur un UAV
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1.2.2. Les différentes parties constituant un drone a voilure fixe

Les avions peuvent avoir plusieurs configurations et tailles, mais tous fonctionnent selon le
méme principe, a savoir manipuler les forces de vol. Par conséquent, tout véhicule capable de
fournir ces forces de vol est considéré comme un avion, quelle que soit sa forme. Mais, puisque le
sujet de ce mémoire est un UAV a voilure fixe, introduisons les composants d'un avion de forme
conventionnelle. Un avion comprend un systéme de propulsion et de nombreuses formes
aérodynamiques qui peuvent étre fixes ou flexible. Le systéme de propulsion ou le moteur est
utilisé pour alimenter le véhicule. Les formes aérodynamiques fixes fournissent la force de
portance et la stabilité de 1'avion et elles sont représentées par: le fuselage, ailes et stabilisateurs de
queue. En ce qui concerne les formes aé¢rodynamiques flexibles, elles sont communément appelées
surfaces de contrdle et elles sont divisées en gouverne de profondeur, ailerons et gouverne de
direction, voir la figure 1.2. Dans certains avions, il existe des parties supplémentaires pour faire
varier I'aérodynamique de l'aile, la plupart étant des dispositifs de levage tels que volets et lattes.
En outre, des spoilers peuvent étre utilisés pour briser le flux d'air sur l'aile ou les ailettes pour

réduire la trainée. Les composants fixes d'un avion sont listés ci-dessous [3]:

a. Le systéeme de propulsion: est le composant qui génére la force de poussée nécessaire
pour déplacer l'avion vers l'avant. L'hélice et les moteurs a réaction produisent une poussée en
jetant l'air vers l'arriére. En manipulant la puissance du moteur, nous pouvons contrdler
I'amplitude de la force résultante tandis que sa direction est fixée le long de l'axe longitudinal de
l'avion.

b. Le fuselage: est le composant d'avion qui relie toutes les piéces. Il a une forme
aérodynamique afin de réduire la force de trainée qui en résulte. En outre, une petite proportion de

portance produite provient du fuselage.

c. Les ailes: produisent la quantité de portance la plus importante qui est la force qui rend

possible le vol des véhicules plus lourds que l'air.

d. Le stabilisateur horizontal: est une petite aile horizontale située a la queue de 'avion

utilisé pour éviter tout mouvement indésirable.

e. Stabilisateur vertical: est une petite aile verticale située a la queue de 1'avion utilisée

pour éviter les mouvements latéraux.
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Fuselage

Stabilisateur

. Ailerons
vertical

Stabilisateur

horizontal
Gouvernede
Gouvernede fond
. . rofondeur
direction P

Figure 1.2 :les composants d’'un UAV a voilure fixe

Les surfaces de controle aérodynamique sont des parties des ailes (y compris les
stabilisateurs de la queue) qui peuvent modifier le flux d'air sur ces emplacements particuliers de
I'avion de maniere trés spécifique. En fait, ils agissent en modifiant les formes des ailes et, par
conséquent, leurs cambres. Il en résulte une différence de pression souhaitée produisant une force

controlées [3].
1.2.3. Les surfaces de contréle et les mouvements qu’ils produisent

Afin de contrdler les robots aériens a 6 DDL (6 degrés de libertés), il est possible d’agir sur
4 commandes: 1’altitude, les ailerons, les gouvernails de direction et la manette des gaz du moteur.

a. Les ailerons: sont des sections flexibles placées hors-bord vers les extrémités d'ailes
qui fonctionnent habituellement en opposition: une est déviée vers le haut et I’autre vers le bas.
Ils fonctionnent de la méme maniere que la gouverne de profondeur. Comme ils sont déviés, les
ailerons varient, ce qui entraine une ¢lévation accrue sur une aile et une élévation réduite de
l'autre.

Le mouvement résultant de l'avion est une rotation autour de son axe longitudinal connu

sous le nom de roulis.
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b. Gouverne de profondeur: est une surface a charniére reliée au stabilisateur horizontal
qui sert a controler le mouvement vertical de 1'avion. Lorsque la gouverne de profondeur est
déviée vers le bas, l'aile de la queue horizontale produit une force d'élévation accrue qui augmente
la pression sur la queue de l'avion par rapport au nez et, par conséquent, l'avion descend. Une
déviation vers le haut de I’empennage de profondeur crée un effet opposé, ce qui fait que I'avion
monte. Par conséquent, I’empennage de profondeur contréle le mouvement de l'avion autour de
l'axe de direction qui est connu sous le nom de mouvement de tangage.

c. Gouverne de direction est une partie flexible placée a l'arriere du stabilisateur vertical
qui fait que l'avion se déplace d'un c6té a l'autre. En déviant le gouvernail, on peut manipuler la
quantité de force produite par l'aile verticale et, par conséquent, 1'avion fait un mouvement autour

de l'axe vertical connu sous le nom de lacet.

d. Mouvement vertical: le véhicule ne peut planer que si toute la force de portance porte

exclusivement sur 1’axe Z avec une intensité exactement opposée a la force de pesanteur [3].

e. Translations sur I’axe X: pour réaliser une translation sur I’axe X, nous devons réaliser
une rotation autours de I’axe Y comme expliqué précédemment tout en respectant les conditions

nécessaires pour ne pas avoir de rotation de Lacet.

f. Translations sur I’axe Y: pour réaliser une translation sur I’axe Y, nous devons réaliser
une rotation autours de 1’axe X tout en respectant les conditions citées précédemment pour ne pas

avoir de rotation de Lacet.

Contrairement au mouvement de tangage, les mouvements de roulis et de lacet ne sont pas
purs, c'est-a-dire la gouvernail et les déviations d'ailerons excitent a la fois les mouvements de
lacet et de roulis. Lorsque 1’avion fait un mouvement de roulis, l'aileron abaissé a plus de trainée
que l'aileron ascendant et cela entraine un mouvement de lacet défavorable. Par conséquent, le
gouvernail est principalement utilisé pour maintenir le nez de I'avion dans la direction du vol, afin

d'obtenir un vol coordonné [3].
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tangage roulis

.-f---.

Figure 1.3 :les mouvement de rotation d’un UAV

1.3. Modéle dynamique d’un drone a voilure fixe

La modélisation des robots volant est une tache délicate puisque la dynamique du systéme
est fortement non linéaire et trés couplée. Pour réaliser cette tdche plusieurs hypothéses ont été
proposées dans la littérature tels que [4] :

e L'avion est considéré comme un corps rigide associé¢ aux forces aérodynamiques générées
par les ailes.

e Le centre de masse et 1'origine du repére fixe du corps coincident.

e La force de trainée du fuselage est négligée.

e La vitesse du vent dans le repére de la Terre est mise a zéro pour que le vent relatif sur le
repere du corps ne soit dii qu'a la vitesse de 'avion.

¢ Le vent relatif induit par la rotation de 1'avion est négligé.

Pour évaluer le modéle mathématique du drone nous définissons deux reperes, un repere

fixe li€ a la terre E = {Ey, E,, E,} et un repére mobile li€ au centre de gravite¢ du drone B =

{Bx, By, B,}.
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Le passage entre le repére mobile et le repére fixe est donné par une matrice dite matrice
de transformation T qui contient I’orientation et la position de repere mobile par rapport au repere
fixe.

T=[§ % (L1)

Avec :
R la matrice de Rotation de I’objet mobile;

¢=[x y z]"le vecteur de position .
Pour déterminer les ¢léments de la matrice de rotation R, on utilise les angles d’Euler.

1.3.1. Angles d’Euler

Au début le repere mobile coincide avec le repere fixe, celui-ci effectue trois mouvements
de rotation, une rotation autour de I’axe X avec un angle de Roulis ¢, une autre rotation autour de
I’axe Y avec un angle de Tangage 60, et enfin une rotation autours de I’axe Z avec un angle de

Lacet y.

Nous posant que (—g <@ <g),(—g< 0 <§),(—n< v < 1)

Nous obtenons R comme suit [4] :

R = Rot,(¥).Roty(0). Roty(¢) =

cos () —sin(y) 0 [COS(H) 0 sin(@)] 1 0 0

sin(y) cos(y) O]
0 0 1

0 1 0 |[.]0 cos(p) —sin(p)
—sin (@) 0 cos(8)] [0 sin(p) cos ()

c(p).c(0) s(@).s(0).c(y) —s(y).c(p) c(p).-s(0).c(y) +s(y).s(p)
R=|s(y).c(8) s(@).s(0).s(y)+c(p).c(p) c(9).s(6).5(y)—s(@).c(¥) (1.2)
—s(0) s(p).c(8) c(p).c(6)

Avec:  c=cos et s=sin.
La variation temporelle des angles ¢, 8, i est une fonction discontinue. Ainsi, il est

différent des taux angulaires corporels p, g, 7 qui sont physiquement mesurés avec des gyroscopes

par exemple.




Chapitre [ Modélisation de la dynamique de vol d'un drone a voilure fixe

En général, une unité de mesure inertielle (IMU) est utilisée pour mesurer les rotations du

corps et calculer directement les angles ¢, 8, i. Nous pouvons obtenir [5] :

p @
[ql =R, |0 (1.3)
r i
Avec :
1 0 —sinf
R, =|0 cosp singcosf {.4)
0 —sing cos@cos@

1.3.2. Modélisation dynamique
Les forces agissant sur l'avion sont principalement [5]:
* Le poids m X g situé au centre de gravité.
» La poussée de I'hélice agissant dans la direction x.

* Les forces aérodynamiques de chaque partie de 1'avion, principalement l'aile et la queue.
1.3.3. Forces aérodynamiques d'un profil aérodynamique (les ailes)

La figure ci-dessous montre la section d'une aile appelée également profil aérodynamique.
La corde de l'aile est la ligne entre le bord avant et le bord de fuite, et I'angle entre la vitesse
relative et cette corde est I'angle d'attaque («).

Comme chaque autre solide se déplacant dans un fluide a une certaine vitesse, on peut
représenter la somme de toutes les forces aérodynamiques agissant sur l'aile avec deux forces
perpendiculaires: la force de portance F;et la force de trainée F; qui sont respectivement

perpendiculaires et parall¢les au vecteur vitesse [5].
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Portance
N

Trainee
o

Figure 1.4 : les forces qui agissent sur ’ail

1.3.4. Dérivation du modéle en utilisant I'approche de Lagrange-Euler

L'approche Lagrange-Euler est basée sur le concept de I'énergie cinétique et potentielle [5]:

- _d(aL) dL r
P dt\ag;)  aq; (75)
L=T-V (1.6)

q;:Coordonnées généralisées q; =[xy z @ 0 y]T.
1;:Forces généralisées donné par des forces non conservative.
T : Energie cinétique totale.

V: Energie potentielle totale.
L'énergie cinétique due a la translation est immédiatement:
Eco=1/,mx? +1/,my? + 1/, mz? (1.7)

Comme nous l'avons indiqué dans I'hypothése, nous supposons que la matrice d'inertie est

diagonale et donc que les produits d'inertie sont nulles. L'énergie cinétique due a la rotation est:

Ecr= 1/2 Ixxwag + 1/2 IyyW3% + 1/2 IZZWZZ (I- 8)

11
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J : Matrice d'inertie symétrique de dimension (3x3), elle est donnée par :

L 0 0
J=10 I, o0 (1.9)
0 0 I,,

Ou wy, wy, w, sont les vitesses de rotation qui peuvent €tre exprim¢ en fonction du roulis,

tangage et lacet (¢, 8, )

Wy @ — sinf
Wy] = |6cos (¢) + sin (@) cos (8) (1.10)
Wz —0sin + rcosp cos

Cela conduit a 1’énergie cinétique totale :
T =1/, (ma? + my? + mz? + Lw? + Lyw? + L,w?) (1.12)
L’énergie potentiel est donné par :

V =-mgZ = —mg(—sin(@) x + sin(¢e).cos(6)y + cos(p).cos(8)z) (1.13)

Le lagrangien est:
L=T-V (1.14)

Les équations de mouvement sont données par :

d (6L> oL F d (6L) oL F d <6L) oL E (115
dt\ox/ ox ¥ dat\ay) oy 7 dt\oz) o9z “* (I.15)
d (aL) oL 5 d <6L> oL 5 d (6L) oL 5 (116
dt\dgp) adp ¢ dt\ag) a6 ~— °° dt\o . al//_w(. )
Apres calcul, nous obtenons les équations ci-dessus:
d 0L\ 0L . .
E(%) - M + mg sin(0) (1.17)
d 0L\ OL . .
T (a) — @ = my — mg sin(¢).cos(0) (1.18)
d 0L\ 0L
T (E) aFrh mZ —mg cos(¢) cos(6) (1.19)

12
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d (0L JdL _
dt (%) Top " bW (lyy = Lz)wyw, (1.20)
d (0L oL
%(%) "0 —sin(p) (WZ vz = WaWy (Lx — Iyy)) +
+ COS((p) (Wy Iyy - WXWZ( IZZ - Ixx)) (1. 21)
d (0L oL
E(ﬂl) B E//= B sm(9) (Wx xx WJ’WZ( Iyy - Izz)) +

+sin(g). cos(H)( Wy Ly, — wew, (I, — Ixx)) +

+ cos(¢) cos(8) (WZ vz — WaWy( Ly — Iyy)) (1.22)

Les forces et les moments proviennent de I’aérodynamique :

Fior = F, + Z Fi; — Fy; (1.23)
i=1
Mtot:zMi-l_Flixri_Fdixri (124)
i=1
( Fp = f()'C, Ul)
Fli = Clig S'UZ
Avec: Fy = Cdig G2 (1.25)

M; = Cmig Sv?.chord

[C11Ca1Cma1 ] = f(@;, U2)
[CiCaiCmi ] =f(a;) 1=234
[Cis Cas Cms | = f(a;, U3) (I.26)
[Ci6Ca6Cimes 1 = f(a;,U4)
[C17Ca7Cm7 1 = f(a;, US)

Avec :
p:la densité du fluide (air).
S:la surface de I’aile.
v:vitesse de vole (par rapport au fluide).
C;:Coefficient de portance.
C4: Coefficient de trainée.

Cpn: Coefficient du moment.
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Modélisation de la dynamique de vol d'un drone a voilure fixe

U,a Usg sont les entrées de commande: U; est la tension sur le moteur et U,, U3, Uy, Us sont

respectivement la déviation de I'aileron gauche, l'aileron droit, la queue gauche et la queue droite.

1.4. Modeéle final avec approximation de petit angle

En isolant I'accélération et en appliquant I'approximation de petit angle, ou la vitesse de

rotation en base solide est égale aux taux d'angles d'Euler, nous obtenons [5]:

F,
(= t;:x — g sin (0)
Froty ,
= + g sin (¢) cos (0)
m
F,
Z= tomt’z + g cos (@) cos (0)
9 (P _ Iyy - Izz LA Mtot,x
Ixx Ixx
é — Izz - Ixx . l// + Mtot,y
Lyy Lyy
. Ixx - Iyy LA Mtotz
Y = ®0 +
k IZZ IZZ

1.5. Conclusion

f oo Ftot,x
X =
m
o Ftot,y
m
_Ftot,z
= - +g
(;D _Iyy IZZ WH +Mtotx
Ixx Ixx
é IZZ Ixx(,bi//-l-MtOty
Iyy Iyy
Ixx_ Iyy ; Mtotz
. 20 + ),
VL T,

(1.29)

Nous avons constaté le long de ce chapitre que la dérivation du modéle mathématique de la

dynamique du vole est une tache ardue.

Pour cela nous avons fait quelques approximations et hypothéses, par exemple nous avons

omis I’influence de 1’atmospheére sur le drone et nous avons uniquement développé le modele dans

une atmosphere calme, puisque notre objectif est la synthése d’une loi de commande dans de telles

conditions.
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Chapitre 1 Modélisation de la dyvnamique de vol d'un drone a voilure fixe

I.1. Introduction

Ce chapitre est consacré a la modélisation dynamique en vue de la commande de vole d’un
(UAV), nous nous intéresserons a la description de ce systéme, sa structure générale et son
principe de vol. Nous mettons en évidence le modele d’état adapté a ce systéme.

Pour résoudre le probléme de la conception d'un contrdleur de vol autonome pour un petit
UAV a voilure fixe, il faut d'abord établir un modéle dynamique non linéaire du véhicule.
Contrairement aux systémes de transport au sol, dont le mouvement est principalement régi par
des apports propulsifs, les avions s'appuient sur des forces aérodynamiques difficiles a modéliser
car elles dépendent de nombreuses conditions d'utilisation. En conséquence, le développement de
dispositifs aériens d'exploitation autonomes est un probléeme difficile qui nécessite une attention
particuliere. Le présent chapitre commence par l'introduction des principes de base du vol.
Ensuite, la dérivation des équations de mouvement de 1'avion est décrite afin de formuler le

probléme d'un point de vue commande [3].

I.2. Principe de vol d’un UAV a voilure fixe

La conception d'un controleur de vol efficace pour un UAV autonome commence par une
bonne compréhension des principes de la théorie des vols. Un manque de connaissances sur
'aérodynamique peut provoquer des commandes d'entrée inappropriées lorsque 1'avion fonctionne
a la limite de ses performances. Pour cette raison, l'objectif de cette section est de fournir un

apercu de base de la mécanique du vol[3].

1.2.1. Les forces de vol

Les principes fondamentaux de 1’aérodynamique impliquent l'interaction entre un objet
solide et l'air qui circule autour du corps de cet objet en maintenant le contact en tous points.
Compte tenu du cas d'un avion en vol, les variations de pression le long de ses composants,
causées par le contact physique avec l'air, générent une force aérodynamique qui agit a travers le
centre de pression. Cette force peut étre résolue en une composante normale a la direction de
I'écoulement de l'air qui s'appelle portance (lift), et une composante le long de la direction de
I'écoulement de l'air qui s'appelle trainée (drag).

La portance est toujours une force ascendante perpendiculaire a la direction du vol et

dépend de plusieurs variables. De méme, la trainée est une force arriere trés sensible a de

——————————————
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nombreux facteurs et sa principale source est le frottement entre l'air et la surface de I'avion. Il y a
deux autres forces qui agissent sur l'avion: la poussée générée par le moteur qui fait avancer
I'avion et la force gravitationnelle qui est due au poids de I'avion qui est toujours dirigé vers le

centre de la Terre.

Par conséquent, la force de portance est ce qui maintient l'avion dans l'air pour surmonter
son poids alors que la force de poussée est ce qui fait avancer l'avion vers l'avant.
Lorsque I'avion vole droit sans accélérer, les quatre forces sont en équilibre, la poussée est égale a
la trainée et a la portance égale au poids. Ce cas particulier est représenté¢ a la figure I. 1.
Les quatre forces affectant le vol d'un avion sont des quantités vectorielles qui signifient qu'elles
ont a la fois une grandeur et une direction. La motion de vol dépend exclusivement des parametres
de ces vecteurs et de leur relation. Pour qu'un pilote puisse manceuvrer 1'avion, les quatre forces
doivent étre manipulées avec précision. Par conséquent, comprendre leur nature et posséder des
moyens d'ajuster leur direction et leur grandeur est nécessaire afin d'assurer un contrdle précis de

l'avion [3].

Portance

lrainée

—

Poids

Figure 1.1 : les forces qui agissent sur un UAV
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1.2.2. Les différentes parties constituant un drone a voilure fixe

Les avions peuvent avoir plusieurs configurations et tailles, mais tous fonctionnent selon le
méme principe, a savoir manipuler les forces de vol. Par conséquent, tout véhicule capable de
fournir ces forces de vol est considéré comme un avion, quelle que soit sa forme. Mais, puisque le
sujet de ce mémoire est un UAV a voilure fixe, introduisons les composants d'un avion de forme
conventionnelle. Un avion comprend un systéeme de propulsion et de nombreuses formes
aé¢rodynamiques qui peuvent étre fixes ou flexible. Le systéeme de propulsion ou le moteur est
utilisé pour alimenter le véhicule. Les formes aérodynamiques fixes fournissent la force de
portance et la stabilité de I'avion et elles sont représentées par: le fuselage, ailes et stabilisateurs de
queue. En ce qui concerne les formes aérodynamiques flexibles, elles sont communément appelées
surfaces de controle et elles sont divisées en gouverne de profondeur, ailerons et gouverne de
direction, voir la figure 1.2. Dans certains avions, il existe des parties supplémentaires pour faire
varier l'aérodynamique de l'aile, la plupart étant des dispositifs de levage tels que volets et lattes.
En outre, des spoilers peuvent étre utilisés pour briser le flux d'air sur l'aile ou les ailettes pour

réduire la trainée. Les composants fixes d'un avion sont listés ci-dessous [3]:

a. Le systéme de propulsion: est le composant qui génere la force de poussée nécessaire
pour déplacer 1'avion vers 1'avant. L'hélice et les moteurs a réaction produisent une poussée en
jetant l'air vers l'arriecre. En manipulant la puissance du moteur, nous pouvons controler
I'amplitude de la force résultante tandis que sa direction est fixée le long de 1'axe longitudinal de
l'avion.

b. Le fuselage: est le composant d'avion qui relie toutes les picces. Il a une forme
aérodynamique afin de réduire la force de trainée qui en résulte. En outre, une petite proportion de

portance produite provient du fuselage.

c. Les ailes: produisent la quantité de portance la plus importante qui est la force qui rend

possible le vol des véhicules plus lourds que 'air.

d. Le stabilisateur horizontal: est une petite aile horizontale située a la queue de 1'avion

utilisé pour éviter tout mouvement indésirable.

e. Stabilisateur vertical: est une petite aile verticale située a la queue de I'avion utilisée

pour éviter les mouvements latéraux.
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Fuselage

Stabilisateur

; Ailerons
vertical

Stabilisateur
horizontal

Gouvernede

Gouvernede
profondeur

direction

Figure 1.2 :les composants d’un UAV a voilure fixe

Les surfaces de contrdle aérodynamique sont des parties des ailes (y compris les
stabilisateurs de la queue) qui peuvent modifier le flux d'air sur ces emplacements particuliers de
l'avion de maniére trés spécifique. En fait, ils agissent en modifiant les formes des ailes et, par
conséquent, leurs cambres. Il en résulte une différence de pression souhaitée produisant une force

contrdlées [3].
1.2.3. Les surfaces de controle et les mouvements qu’ils produisent

Afin de contrdler les robots aériens a 6 DDL (6 degrés de libertés), il est possible d’agir sur
4 commandes: 1’altitude, les ailerons, les gouvernails de direction et la manette des gaz du moteur.

a. Les ailerons: sont des sections flexibles placées hors-bord vers les extrémités d'ailes
qui fonctionnent habituellement en opposition: une est déviée vers le haut et I’autre vers le bas.
IIs fonctionnent de la méme maniére que la gouverne de profondeur. Comme ils sont déviés, les
ailerons varient, ce qui entraine une ¢élévation accrue sur une aile et une élévation réduite de
l'autre.

Le mouvement résultant de 1'avion est une rotation autour de son axe longitudinal connu

sous le nom de roulis.
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b. Gouverne de profondeur: est une surface a charnié¢re reliée au stabilisateur horizontal
qui sert a contréler le mouvement vertical de l'avion. Lorsque la gouverne de profondeur est
déviée vers le bas, l'aile de la queue horizontale produit une force d'élévation accrue qui augmente
la pression sur la queue de l'avion par rapport au nez et, par conséquent, l'avion descend. Une
déviation vers le haut de ’empennage de profondeur crée un effet opposé, ce qui fait que 1'avion
monte. Par conséquent, I’empennage de profondeur contrdle le mouvement de 1'avion autour de
l'axe de direction qui est connu sous le nom de mouvement de tangage.

¢. Gouverne de direction est une partie flexible placée a I'arriére du stabilisateur vertical
qui fait que l'avion se déplace d'un c6té a l'autre. En déviant le gouvernail, on peut manipuler la
quantité de force produite par l'aile verticale et, par conséquent, I'avion fait un mouvement autour

de l'axe vertical connu sous le nom de lacet.

d. Mouvement vertical: le véhicule ne peut planer que si toute la force de portance porte

exclusivement sur 1’axe Z avec une intensité exactement opposée a la force de pesanteur [3].

e. Translations sur I’axe X: pour réaliser une translation sur I’axe X, nous devons réaliser
une rotation autours de 1’axe Y comme expliqué précédemment tout en respectant les conditions

nécessaires pour ne pas avoir de rotation de Lacet.

f. Translations sur I’axe Y: pour réaliser une translation sur I’axe Y, nous devons réaliser
une rotation autours de 1’axe X tout en respectant les conditions citées précédemment pour ne pas

avoir de rotation de Lacet.

Contrairement au mouvement de tangage, les mouvements de roulis et de lacet ne sont pas
purs, c'est-a-dire la gouvernail et les déviations d'ailerons excitent a la fois les mouvements de
lacet et de roulis. Lorsque I’avion fait un mouvement de roulis, 1'aileron abaissé a plus de trainée
que l'aileron ascendant et cela entraine un mouvement de lacet défavorable. Par conséquent, le
gouvernail est principalement utilisé pour maintenir le nez de 1'avion dans la direction du vol, afin

d'obtenir un vol coordonné [3].
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/ tangage / roulis
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Figure 1.3 :les mouvement de rotation d’un UAV

1.3. Modéle dynamique d’un drone a voilure fixe

La modélisation des robots volant est une tache délicate puisque la dynamique du systeme
est fortement non linéaire et trés couplée. Pour réaliser cette tache plusieurs hypothéses ont été
proposées dans la littérature tels que [4] :

e ['avion est considéré comme un corps rigide associé¢ aux forces aérodynamiques générées
par les ailes.

e Le centre de masse et l'origine du repére fixe du corps coincident.

e La force de trainée du fuselage est négligée.

e La vitesse du vent dans le repere de la Terre est mise a zéro pour que le vent relatif sur le
repere du corps ne soit dii qu'a la vitesse de 1'avion.

¢ Le vent relatif induit par la rotation de I'avion est négligé.

Pour évaluer le modele mathématique du drone nous définissons deux reperes, un repere

fixe li¢ a la terre E' = {Ey, E), E;} et un repére mobile li¢ au centre de gravit¢ du drone B =

{Bx. By, B,}.
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Le passage entre le repére mobile et le repére fixe est donné par une matrice dite matrice
de transformation T qui contient 1’orientation et la position de repére mobile par rapport au repere

fixe.

RCl

0 1 (1)

Avec :
R la matrice de Rotation de 1’objet mobile;

t=[x y z]"le vecteur de position .
Pour déterminer les ¢léments de la matrice de rotation R, on utilise les angles d’Euler.

1.3.1. Angles d’Euler

Au début le repére mobile coincide avec le repére fixe, celui-ci effectue trois mouvements
de rotation, une rotation autour de I’axe X avec un angle de Roulis ¢, une autre rotation autour de
I’axe Y avec un angle de Tangage 0, et enfin une rotation autours de 1’axe Z avec un angle de

Lacet y.

T T T n
Nous posant que (—3 < ¢ <§),(~g< 0 < g),(—n <y <nmn)
Nous obtenons R comme suit [4] :

R = Rotz (V). Roty(6). Rotx (@) =

cos(y) —sin(y) 0 cos(8) 0 sin(O) 10 0
| sin(y) cos(w) 0].] O 1 0 |.]0o cos(p) —sin(y)]
0 0 1 -—sin(@) 0 cos(@) 0 sin(p) cos(yp)

'c(w). c(0) s(fp). 5(9). c(w¥) —s(v)-c(®) c(fp). 5(9). c(¥) +s(v). s(p)
R=[sy).c(0) s(9).5(8)-5(v) *+c(v)-c(@) c(®)-5(8)-5(¥) ~ 5(¥)-c(W)]| (1.2)
—s(0) s()-c(6) c(p)-c(0)

Avec:  c=cos et s=sin.
La variation temporelle des angles ¢, 8, i est une fonction discontinue. Ainsi, il est

différent des taux angulaires corporels p, g, 7 qui sont physiquement mesurés avec des gyroscopes

par exemple.




Chapitre 1 Modélisation de la dyvnamique de vol d'un drone a voilure fixe

En général, une unité de mesure inertielle (IMU) est utilisée pour mesurer les rotations du

corps et calculer directement les angles ¢, 8, . Nous pouvons obtenir [5] :

@

p ‘
[qJ=Rr|9| (1.3)
4 v
Avec :
1 0 —siné
R,=|0 cosp singcost (1.4)

0 -—sing cosecos®

1.3.2. Modélisation dynamique
Les forces agissant sur I'avion sont principalement [5]:
* Le poids m x g situé au centre de gravité.
* La poussée de 1'hélice agissant dans la direction x.

* Les forces aérodynamiques de chaque partie de I'avion, principalement l'aile et la queue.
1.3.3. Forces aérodynamiques d'un profil aérodynamique (les ailes)

La figure ci-dessous montre la section d'une aile appelée également profil aérodynamique.
La corde de l'aile est la ligne entre le bord avant et le bord de fuite, et I'angle entre la vitesse
relative et cette corde est I'angle d'attaque ().

Comme chaque autre solide se déplacant dans un fluide a une certaine vitesse, on peut
représenter la somme de toutes les forces aérodynamiques agissant sur l'aile avec deux forces
perpendiculaires: la force de portance Fjet la force de trainée F; qui sont respectivement

perpendiculaires et paralleles au vecteur vitesse [5].
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Chapitre I Modélisation de la dynamique de vol d'un drone a voilure fixe

Portance
A

Figure 1.4 : les forces qui agissent sur 1’ail

1.3.4. Dérivation du modé¢le en utilisant I'approche de Lagrange-Euler

L'approche Lagrange-Euler est basée sur le concept de 1'énergie cinétique et potentielle [5]:

_d(ﬂ)_(n 15)
=g dq;) 0q; (

L=T—-V (1.6)

g;:Coordonnées généralisées ¢q; =[xy z¢@ 6 y]".
['i:Forces généralisées donné par des forces non conservative.
T : Energie cinétique totale.

V: Energie potentielle totale.
L'énergie cinétique due a la translation est immédiatement:

Comme nous l'avons indiqué dans I'hypothése, nous supposons que la matrice d'inertie est

diagonale et donc que les produits d'inertie sont nulles. L'énergie cinétique due a la rotation est:

Ecr =)o Lpwi + 1/, 1ywi + 1/, 1, w? (1.8)

11



Chapitre 1 Modélisation de la dyvnamique de vol d'un drone a voilure fixe

J : Matrice d'inertie symétrique de dimension (3x3), elle est donnée par :

Ly 0 0
J=10 1Ly o] (1.9)
00 I,

Ou wy, wy, w, sont les vitesses de rotation qui peuvent €tre exprim¢ en fonction du roulis,
tangage et lacet (¢, 6, v)

W,y @ — wsinb
Wy] = |Bcos(p) + ysin(g) cos(6) | (1.10)
» Wz —@sin@ + ycosg cosh
Cela conduit a I’énergie cinétique totale :
T =1/, (mi? + my? + mz? + LywE + Lyw? + I,,w?) (1.12)

L’¢énergie potentiel est donné par :

V =—mgZ = —mg(—sin(f) x + sin(g).cos(f)y + cos(p).cos(0)z)  (I.13)

Le lagrangien est:

L=T-V (1.14)
Les équations de mouvement sont données par :
d (61,) oL 5 d (61,) oL i d (BL) oL E (115
dt\ox) ox * dt\oy/ oy 7 dt\oz) 9z ¢ (7.15)
d (BL) oL 5 d (BL) aL 5 d (BL) oL 5 (116
dt\a¢) adp ¢ dt\gg) a6 ~— de\oy) oy Y (1.16)
Apres calcul, nous obtenons les équations ci-dessus:
d 0L\ 0L . .
E(@) 9 mix + mg sin(6) (1.17)
d 0L\ 0L ) - -
a7 (E) = a} = my —mg sin(¢).cos(0) (1.18)
d 0L\ 0L . _ _
a7 (E) =3 = mz— mg cos(¢) cos(0) (1.19)

12



Chapitre 1 Modélisation de la dyvnamique de vol d'un drone a voilure fixe

d oLy oL _
E(a_gb) “p = leWa=(yy — Lz )wyw; (1.20)
d oLy oL _ .
E(%) - @ - _Sln((p) ( Wy "zz - way( !xx — fyy)) +
* COS(¢) (WJ’ ]yy - WJCWZ( Iy, — ‘Fxx)) (f. 21)
d oLy L _
E(a_.y,«) oy =sin(@) (Wi lx = wywz( Ly = I2) ) +

+sin(@). cos(0) ( Wy Ly — wew,( Lz — L)) +
+c0s(@) c0S(0) ( W Loz — wewy(Lix — Iyy)) (1.22)
Les forces et les moments proviennent de I’aérodynamique :

7

Foo =B+ ) Fu—Fy (1.23)
i=1
5
My = ) My+Fyxr—Fgy < (1.24)
i=1
| F;J = f(x! Ul)
! Fy = €% Sv?
Avec: p 2 (1.25)
| Fy = Cdi; Sv?
I
\  M;=Cni% Sv*.chord
I [C11Ca1Cm1 ] = f(a, U2)
! [CiCaiCrni | =f(ai) =234
| [Cis Cas Cms 1= f(a;, U3) (1.26)
| [Ci6Ca6Cine 1= f(a;, U4)
\ [€17Ca7Cm7 1= f(ai, US)

Avec :
p:la densité du fluide (air).

S:la surface de I’aile.

v:vitesse de vole (par rapport au fluide).
C;:Coefficient de portance.

C,4:. Coefficient de trainée.

C,,: Coefficient du moment.

13




Chapitre 1 Modélisation de la dyvnamique de vol d'un drone a voilure fixe

U;a Us sont les entrées de commande: U; est la tension sur le moteur et U,, Us, Uy, Us sont

respectivement la déviation de l'aileron gauche, l'aileron droit, la queue gauche et la queue droite.

1.4. Modé¢le final avec approximation de petit angle

En isolant l'accélération et en appliquant I'approximation de petit angle, ou la vitesse de

rotation en base solide est égale aux taux d'angles d'Euler, nous obtenons [5]:

( F, . Froe,
i =% _ g5in(6) { = t;:x
. Froe, : | . _ Froty
y= % + g sin(¢) cos(8) : i £
F F(J ¥4
= oLE g cos(¢) cos(6) | = t_n; +
P = by~ I g, Mo (1.29)
fx:( ]xx Ixx Ixx
é: Izz_ Ixx(p{;{j +Mtot.y |é=1221_ Ixx(p +M;Eot,y
lyy ¥y | vy vy
J!rxx - Iyy . Mot - | Ixx — 1 > Mt t
i = 20 + Z - yy . b ot,z
\ U ‘Izz ¥ zZ LV IZZ (P ‘(ZZ

I.5. Conclusion

Nous avons constaté le long de ce chapitre que la dérivation du modéle mathématique de la

dynamique du vole est une tache ardue.

Pour cela nous avons fait quelques approximations et hypothéses, par exemple nous avons
omis I’influence de 1’atmosphére sur le drone et nous avons uniquement développé le modéle dans

une atmosphére calme, puisque notre objectif est la synthése d’une loi de commande dans de telles

conditions.
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Chapitre 11l __Application de la commande floue pour la stabilisation d'un drone

I11.1. Introduction

Nous avons présenté dans le chapitre précédent un algorithme de réduction de la base
de regles floues intitulé Algorithme de YAM. Nous allons a présent présenté les graphes

résultants avant et apres réduction de la base de regles floues.
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Chapitre I1I __Application de la commande floue pour la stabilisation d'un drone

I11.2. Schéma de simulation

Nous avons utilisé le model vu lors du chapitre précédent pour réaliser une simulation des régulateurs flous, lI'originale et celui réduit en
utilisant I'Algorithme de YAM.

Les simulations sont réaliser sous Matlab-Simulink, le schéma de simulation est donné comme suit :

§ o ref &%
q_compk ,
h ref 9 X = AxtBu
. ref :
Step Gainb -y ge Koy theta_ref y=CxtDu
aturation: u :
e Fuzzy Logic e ! Saturation? State-Space
Controller theta
kg
du/dt 1 L
b \\r —
Derivative  gc Scope
Gain2

<l

Figure I111.1: Simulation Simulink de I'UAV en utilisant le régulateur flou.



Chapitre Ill __ Application de la commande floue pour la stabilisation d'un drone

111.3. Le modéle mathematique utilise dans la simulation

Le modéle mathématique utilisé dans la simulation est donné par I’équation d’état suivante

x = Ax 4+ Bu
y = Cx + Dx
AveC x = [xl xz X3 X'4 .7.6'5]T et X = [xl x2 X3 X4_ X5]T
—0.0345 5.9942 —9.7764 0 0
—0.0041 -1.7565 0 0.9860 0
A= 0 0 0 1 0
0.0033 —25.6814 0 —2.1905 0
0 —69.4444 69.4444 0 0
[ 0.3576 1
—0.1628
B = 0
—31.1037
0

[1 0 0 O 0]
01 0 0 O
c=10 01 0 O
lO 0 0 1 0‘
0O 0 0 0 1

D = Osxs
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Chapitre Ill __ Application de la commande floue pour la stabilisation d'un drone

I11.4. Présentation des résultats

Les gains de normalisation choisis comme suit:
ge = 0.002; gain de mise en echelle de l'erreur.
Jae = 0.002; gain de mise en échelle de la variation de I'erreur.
et enfin le gain de dénormalisation g,, = 0.03.
Dans ce qui suit nous présenterons les résultats de simulation avant et aprés réduction de la base

de regles floues.

111.3.1.Vitesse de 'UAV

The velocity of the UAV

velocity in m/s
&

_1 4 1 1 1 1
0 50 100 150 200 250

time in sec

Figure 111.2: La vitesse de I'UAV en utilisant le contr6leur flou de 11 MFs.
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the velocity of the UAV

-2 —

-6 ~

velocity in m/s

A
=]
T
|

-12 n

_1 4. 1 1 1 1
0 50 100 150 200 250

time in sec
Figure 111.3: La vitesse de I'UAV en utilisant le controleur flou de 3 MFs.

Interprétation N°01 (des figures 111.2 et 111.3)

Nous remarguons dans le premier graphe qui correspond a la vitesse du drone en utilisant
le controleur flou de 11 MFs une diminution de la vitesse jusqu'a atteindre -14m/s et cela est d0 a
la décélération de I'UAV causée par le vent venant dans le sens contraire de la direction du vol qui
empéche l'avion de prendre l'altitude, nous remarquons aussi de petites oscillations de la vitesse

puis elle augmente jusqu'a son annulation a 230s .

Quant au deuxieme résultat, nous donnons la méme variable (vitesse) apres réduction de la
base de regle, nous pouvons remarquer que les performances obtenues avec 121 regles sont
maintenues aussi avec 09 regles la vitesse diminue jusqu'a -12m/s a 10s et augmente jusqu'a

annulation a 250s on remarque qu'il y a pas d'oscillations.
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111.3.2. Angle d'attaque

the angle of atack
10 T T T T

ZWV\ |

-2 |

alpha deg
(=]

-4 -

-6 [

-8 - ﬁ

| | I |
o 50 100 150 200 250
time in second

Figure 111.4: L'angle d'attaque de I'UAV en utilisant le contréleur flou de 11MFs

the angle of atack

10

alpha deg

-2 -

1 1

-4 1 1
o 50 100 150 200 250

time in second

Figure 111.5: L'angle d'attaque de I'UAV en utilisant le contréleur flou de 3 MFs.
Interprétation N°02 (des figures 111.4 et 111.5)

Les figures ci-dessus correspondent a I'angle d'attaque de I'UAV qui représente l'angle o
(Alpha) en fonction du temps, en utilisant un controleur flou avec 11 MFs et 3 MFs, au niveau du
premier graphe on observe des oscillations qui varient de -9deg jusqu'a 9deg et s'annule a 120
sec, pour le deuxieme graphe la variation de la vitesse du tangage varient de -3.5deg jusqu'a

8.5deg et s'annule a 120 sec, dans ce cas les oscillations diminues.
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D'ou nous pouvons dire que —3.5 < a < 8.5 implique que nous somme loin de I'angle de

décrochage.

111.3.3. Angle de tangage

the pitch angle
20 T T L4 g T

15F .

10 || m

theta in deg
(4]

ol I

-5 -

_1 0 1 1 1 1
(o] 50 100 150 200 250

time in second

Figure 111.6: L'angle de tangage de I'UAV en utilisant le contréleur flou de 11MFs.

the pitch angle

18 T

1 |

- -
N 13
| |

theta in deg
°

4l |
2| |
(o] L I

o 50 100 150 200 250
time in second

Figure 111.7: L'angle de tangage de I'UAV en utilisant le contr6leur flou de 3 MFs.
Interprétation N°03 (des figures I11.6 et 111.7)

Les figures ci-dessus correspondent a I'angle de tangage(l'angle 8 en fonction du temps) de

'UAV en utilisant les deux contrdleurs flou avec 11 MFs et 3 MFs, dans le premier graphe on
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remarque des oscillations qui varient de -9deg jusqu'a 17deg et s'annule avant d'éatteindre les 100
sec, par contre pour le deuxieme graphe le systeme oscille une foi et la valeur atteinte est positive

elle arrive a 17deg et il se stabilise a 125sec.

les oscillations sont positive elles varient de Om/s jusqu'a 17m/s et se stabilise a 125sec, dans

ce cas les oscillations diminues.

111.3.4. Taux de variation du tangage

the pitch rate

30 T

10 | .

qindeg
(=]
—

_30 1 1 1 1
0 50 100 150 200 250

time in sec

Figure 111.8: pitch rate de I'UAV en utilisant le contréleur flou de 11MFs.

the pitch rate
30 T T T

25 m
20 | m
15 m

10 | m

qindeg

_1 5 1 1 1 1
o 50 100 150 200 250

time in sec

Figure 111.9: pitch rate de I'UAV en utilisant le controleur flou de 3MFs.

e
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Interprétation N°04 (des figures 111.7 et 111.8)

Les figures ci-dessus correspondent au taux de variation du tangage de I'UAV commandé
par un contréleur flou avec 11MFs et un autre avec 3MFs, le premier graphe présente des
oscillations qui arrivent jusqu'a 30deg et -27deg et se stabilise a 23 sec, pour le deuxieme graphe
les oscillations varient de -12.5deg jusqu'a 28deg il se stabilise avant 20 sec, les oscillations

diminues en utilisant 3MFs ce qui veut dire que le taux de variation se stabilise.

111.3.5. Altitude de I'UAV

the altitude of the UAV

120 T

100

80

60

hinm

40

20

_20 1 1 1 1
o 50 100 150 200 250

time in sec

Figure 111.10: L'altitude de I'UAV en utilisant le controleur flou de 3MFs.

the altitude of the UAV

100 T

90 - 1

80 - —

70 1

60 - 1

50 - 1

hinm

40 | .

30 T

20 n

10 —

0 1 1 1 1
o 50 100 150 200 250

time in sec

Figure 111.11: L'altitude de I'UAV en utilisant le controleur flou de 3MFs.
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Interprétation N°05

Le premier graphe correspond a l'altitude de I'UAV obtenue en utilisant le contréleur flou a
11 MFs on voit que il y a un dépassement a 5sec et aprés le systéme se stabilise et atteint la

consigne qui est 100 m a 25sec,

Nous observons que le systeme avec 11MFs présente quelques dépassements comparant au
systeme avec 3MFs, mais le systeme a une réponse rapide par rapport au systeme exécuté avec
3MFs.

I11.5. Conclusion
D'apres les résultats observés dans les graphes ci-dessus nous constatons que le systeme

répond mieux avec 3 fonctions d'appartenance comparant a 11 MFs

Ce qui impligue que la réduction appliquée en utilisant I'algorithme de YAM améliore le

comportement et les performances du systéme.

Pour les figures avec 11MFs nous observons que toutes les variables étudiées présente de
bon temps de réponse, mais nous observons que le systéme présente des dépassements et des

oscillations qui seront soit diminués soit éliminés avec la base réduite.
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Conclusion générale

Nous nous sommes intéressés dans ce mémoire, au probléme de la réduction des MFs du

contréleur flou par I'algorithme de YAM.

Afin d’atteindre cet objectif, nous sommes passés par plusieurs étapes ;

D’abord, comme dans toute étude des systemes dynamiques réels, une modélisation du

systeme est développée en vue d’étudier sa stabilité.

A I’issue du premier chapitre nous avons pu aboutir a un modéle dynamique du systeme
étudié grace a I’étude des équations agissants sur ce systeme et en utilisant les équations de
Lagrange-Euler qui décrivent la dynamique de translation et de rotation d’un corps rigide. Nous

avons obtenu un modele d’état non linéaire.

Lors du second chapitre nous avons présenté le principe de fonctionnement de commande
par logique floue et la structure du régulateur de Mamdani, que nous avons utilisé dans notre
systeme, enfin nous avons présenté l'algorithme que nous avons utilisé pour la réduction de la base

de connaissance qui est l'algorithme de YAM.

Le troisiéme chapitre est porte sur I'application de la commande floue a la stabilisation d'un
drone et pour cela nous avons réalisé une simulation et nous avons présenté le modéle Simulink
qui nous a permis de réaliser plusieurs tests dont les résultats ont été observé et commenté. Enfin
nous avons comparé les résultats obtenus en utilisant 11 MFs avec ceux obtenus avec 3 MFs, nous
avons donc conclu que l'algorithme de YAM fait une bonne réduction et donne de meilleurs

résultats en termes de rapidité par rapport a celui avant réduction.
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